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Sazˇetak
Tema ovog zavrzˇnog rad je izracˇun otpora i znacˇajki motora za analizu performansi mo-
dernog mlaznog lovacˇkog zrakoplova. U svrhu ovog zavrsˇnog rada zamiˇsljen je zrakoplov
LZ-39, nalik na stvarni moderni mlazni lovacˇki zrakoplov JAS39C Gripen. Zamiˇsljenom
zrakoplovu je dodjeljen zamiˇsljeni mlazni motor MM-39, cˇija karakteristika takoder na-
likuje motoru zrakoplova JAS39C Gripen. Prikupljeni su dostupni podaci o prefor-
mansama, usvojena je polazna geometrija, te je uz pomoc´ dostupne literature odreden
koeficijent sile otpora u ovisnosti o brzini leta. Zatim su doredene znacˇajke motora u
ovisnosti o brzini i visini leta. Performanse zrakoplova odredene su metodom ukupne
energije i predstavljaju obuhvatne performanse zrakoplova LZ-39. Rezultati analiza
ukljucˇuju: prikaz opterec´enja koja zrakoplov mozˇe razviti, ovojnicu leta zrakoplova,
inicijalnu brzinu penjanja i minimalno vrijeme penjanja zrakoplova.
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1 Uvod
Proteklih godina aktualizirano je pitane nabave eskadrile viˇsenamjenskih borbenih
zrakoplova za potrebe Ministarstva obrane Republike Hrvatske. Odluka o odabiru zra-
koplova nec´e biti laka niti jednostavna, jer se odgovor krije u kompromisu izmedu,
prvenstveno potreba Republike Hrvatske, tehnicˇkih karakteristika te financijskog, gos-
podarskog i politicˇkog aspekta nabave zrakoplova. Kao ozbiljni kandidat istaknuli su
se slijedec´i zrakoplovi: Eurofighter Typhoon, JAS-39 Gripen, F-16 Fighting Falcon,
Mirrage 2000, MIG-29, F-4.
Hrvatskoj je potreban nadzvucˇni viˇsenamjenski zrakoplov sposoban za presretanje
u sˇto krac´em vremenu, naoruzˇanjem i elektronicˇkim sustavima prilagoden NATO stan-
dardima, s jednostavnim i ekonomicˇnim odrzˇavanjem. U tom svjetlu, za bazu ovdje
analiziranog zrakoplova, odabran je JAS-39 Gripen.
SAAB JAS-39 Gripen je viˇsenamjenski borbeni zrakoplov nove generacije, u potpu-
nosti razvijen za ratovanje u mrezˇnom okruzˇenju. Potpuno integrirana digitalna avi-
onika, pametna digitalna pilotska kabina, mali radarski, infracrveni i vizualni otisak,
dalekometni viˇsefunkcijski radar samo su neke od odlika ovoga zrakoplova. Napredna
aerodinamika, utemeljena na uskoj sprezi kanarda i delta krila, osigurava mu status
jednog od najpokretljivijih lovacˇkih zrakoplova za blisku zracˇnu borbu u svijetu. Vi-
soka razina operativne raspolozˇivosti, kratko vrijeme pripreme za novu borbenu zadac´u,
moguc´nost koriˇstenja improviziranih uzletno-sletnih staza i minimalna logisticˇka pot-
pora omoguc´avaju izvodenje velikog broja borbenih letova i najzahtjevnijih borbenih
operacija s minimalnim resursima. Gripen ima niske operativne trosˇkove u odnosu na
ostale orbene zrakoplove u operativnoj upotrebi, sˇto je postignuto kombinacijom napred-
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Slika 1.1: SAAB JAS-39 Gripen
nih sustava i komponenti visoke tehnologije te vrlo pouzdanog mlaznog motora Volvo
RM12.
Trenutno glavni model ovoga zrakoplova je jednosjed, ”C” inacˇica, uveden u uporabu
2002. godine. Postoji i dvosjed, ”D” inacˇica, koji posjeduje sve operativne sposobnosti
jednosjeda, a idealan je za preobuku, borbenu obuku pilota i uvjezˇbavanje kompleksnih
takticˇkih scenarija. Stariji model je imao oznaku A, odnosno B.
Za potrebe ovoga rada, zamiˇsljen je zrakoplov LZ-391, performansama i geometrijom
nalik na zrakoplov JAS-39C Gripen. Cilj ovoga rada je analizirati performanse zrako-
plova LZ-39, koje se odreduju za zrakoplov u horizontalnom letu. Za provedbu izracˇuna
performansi nuzˇno je odrediti aerodinamicˇki koeficijent sile otpora te znacˇajke pogonske
sile motora. Prethodno je bilo potrebno usvojiti polaznu geomertiju letjelice.
1Lovacˇki zrakoplov 39.
2 Podaci i geometrija
Geometrija zamiˇsljenog zrakoplova je jednaka pojednostavljenoj geometriji baznog
zrakoplova s uvucˇenim podvozjem, bez naoruzˇanja i nosacˇa na krilima. Zanemareni su
kutevi uvijanja i kutevi dihedrala krila i kanarda, koji su nepoznati, a posˇto su mali,
nemaju velik utjecaj na rezultate ove analize. Za potrebe definiranja geometrije i kasniji
proracˇun otopra zrakoplova, pomoc´u prikupljenih slika i crtezˇa, izraden je 3D model
zrakoplova (Slika 2.1). Slika 2.2 prikazuje dimenzije usvojene gemometrije letjelice.
Slika 2.1: 3D model LZ-39
3
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Slika 2.2: LZ-39 s prikazanim dimenzijama
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2.1. Krilo
Promatraju se dva polukrila zrakoplova bez podtrupnog dijela. Profil krila je nepoz-
nat, pa je predpostavljen dijamantni profi slijedec´ih geometrijskih karakeristika: t¯ = 0.04
i x¯t = 0.40. Raspon dvaju polukrila je bW = 6.50 m, korjenska tetiva iznosi cr = 5 m, a
vrsˇna ct = 1 m. Kut strijele napadnog ruba iznosi ΛLE = 51
◦.
Kut strijele geometrijskog mjesta tocˇaka 25% tetive krila:
tan Λ1/4 = tan ΛLE − 0.25cr − ct
bW/2
= 0.7476 ⇒ Λ1/4 = 42.84◦.
Kut strijele maksimalne debljine krila:
tan Λt = tan ΛLE − x¯t cr − ct
bW/2
= 0.8901 ⇒ Λt = 36.60◦.
Povrsˇina dvaju polukrila:
SW =
(cr + ct)bW
2
= 19.50 m2.
Vitkost krila:
AR =
b2W
SW
= 2.17 .
Suzˇenje krila:
λ =
ct
cr
= 0.20 .
Aerodinamicˇka apscisa za trapeznu nosec´u povrsˇinu prema [1] iznosi:
xA =
1 + 2λ
1 + λ
bW tan ΛLE
6
= 1.56 m,
gdje je λ omjer vrsˇne i korjenske tetive i iznosi λ = 0.20. Za trapeznu nosec´u povrsˇinu
potrebno je izracˇunati i aerodinamicˇku tetivu cA prema [1]:
cA =
2
3
cr
[
1 +
λ2
1 + λ
]
= 3.44 m.
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2.2. Trup
Ukupna duljina trupa zrakoplova iznosi lB = 14.10 m. Maksimalna povrsˇina presjeka
trupa zrakoplova, izmjerena iz 3D modela, iznosi Smax = 1.95 m
2 . Pomoc´u nje mozˇemo
odrediti ekvivalentni promjer:
de = 2
√
Smax
pi
= 1.58 m.
Opstrujavana povrsˇina trupa: SB = 59.28 m
2, takoder izmjerena iz 3D modela.
2.3. Kanard
Profil kanarda je takoder nepoznat pa je pretpostavljen jednak profil kao i za krilo,
karakteristika: t¯ = 0.04 i x¯t = 0.4. Raspon dvaju kanarda bez podtrupnog dijela je
bC = 2.5 m, korjenska tetiva iznosi cr = 1.85 m, a vrsˇna ct = 0.47 m. Kut strijele
napadnog ruba iznosi ΛLE = 58
◦.
Kut strijele geometrijskog mjesta tocˇaka 25% tetive kanarda:
tan Λ1/4 = tan ΛLE − 0.25cr − ct
bC/2
= 0.9240 ⇒ Λ1/4 = 52.94◦.
Kut strijele maksimalne debljine kanarda:
tan Λt = tan ΛLE − x¯t cr − ct
bC/2
= 0.8588 ⇒ Λt = 49.21◦.
Povrsˇina dvaju kanarda:
SC =
(cr + ct)bC
2
= 2.90 m2.
Vitkost kanarda:
AR =
b2C
SC
= 2.16 .
Suzˇenje kanarda:
λ =
ct
cr
= 0.25 .
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Aerodinamicˇka apscisa za trapeznu nosec´u povrsˇinu prema [1] iznosi:
xA =
1 + 2λ
1 + λ
bC tan ΛLE
6
= 0.8019 m,
gdje je λ omjer vrsˇne i korjenske tetive i iznosi λ = 0.345. Za trapeznu nosec´u povrsˇinu
potrebno je izracˇunati i aerodinamicˇku tetivu cA prema [1]:
cA =
2
3
cr
[
1 +
λ2
1 + λ
]
= 1.30 m.
2.4. Vertikalni rep
Za vertikalni rep pretpostavljen je isti profil kao za krilo i kanarde. Dvostruka visina
vrtikalnog repa iznosi bV = 4 m, korjenska tetiva cr = 3.25 m, vrsˇna ct = 0.65 m, a kut
napadnog ruba ΛLE = 50
◦.
Kut strijele geometrijskog mjesta tocˇaka 25% tetive vertikalnog repa:
tan Λ1/4 = tan ΛLE − 0.25cr − ct
bV /2
= 0.7141 ⇒ Λ1/4 = 40.92◦.
Kut strijele maksimalne debljine vertikalnog repa:
tan Λt = tan ΛLE − x¯t cr − ct
bV /2
= 0.5915 ⇒ Λt = 33.89◦.
Povrsˇina vertikalnog repa:
SV =
(cr + ct)bV
4
= 3.90 m2.
Vitkost vertikalnog repa:
AR =
b2V
2SV
= 2.05 .
Suzˇenje vertikalnog repa:
λ =
ct
cr
= 0.20 .
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Aerodinamicˇka apscisa za trapeznu nosec´u povrsˇinu prema [1] iznosi:
xA =
1 + 2λ
1 + λ
bV tan ΛLE
6
= 0.93 m,
gdje je λ omjer vrsˇne i korjenske tetive i iznosi λ = 0.20. Za trapeznu nosec´u povrsˇinu
potrebno je izracˇunati i aerodinamicˇku tetivu cA prema [1]:
cA =
2
3
cr
[
1 +
λ2
1 + λ
]
= 2.24 m.
2.5. Zrakoplov
Raspon krila s podtrupnim dijelom iznosi b = 8.4 m, dok je tetiva u osi simetrije
zrakoplova c0 = 6.17 m. Za referentnu povrsˇinu uzima se povrsˇina krila s podtrupni
dijelom:
Sref =
(c0 + ct)b
2
= 30.11 m2.
Vitkost krila s podtrupnim dijelom:
AR =
b2
Sref
= 2.34 .
Suzˇenje krila s podtrupnim dijelom:
λ =
ct
cr
= 0.16 .
Aerodinamicˇka apscisa za trapeznu nosec´u povrsˇinu prema [1] iznosi:
xA =
1 + 2λ
1 + λ
b tan ΛLE
6
= 1.97 m,
gdje je λ omjer vrsˇne i korjenske tetive i iznosi λ = 0.16. Za trapeznu nosec´u povrsˇinu
potrebno je izracˇunati i aerodinamicˇku tetivu cA prema [1]:
cA =
4
3
Sref
b
[
1 +
λ
(1− λ)2
]
= 4.21 m.
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2.6. Ostali dostupni podaci o zrakoplovu
Posˇto je JAS 39 Gripen relativno nov zrakoplov, nije moguc´e pronac´i puno pouzdanih
podataka o njegovim performansama. Tablica 2.1 prikazuje dostupne podatke, iz izvora
[2], koji su dodjeljeni i zrakoplovu LZ-39. Ostali dostupni podaci o performansama iz
neprovjerenih internetskih izvora [7]: inicijalna brzina penjanja iznosi 254 m/s, vrijeme
penjanja do 10000 m iznosi 120 s, dok do visine od 14000 m iznosi 180 s.
Tablica 2.1: Dostupni podaci o performansama JAS39C Gripen
Masa praznog zrakoplova 6820 kg
Kapacitet unutarnjih spremnika goriva 2268 kg
Kapacitet vanjskih spremnika goriva 3800 kg
Tipicˇna masa zrakoplova 8500 kg
Maksimalna poletna masa 14000 kg
Brzina sloma uzgona 185 m/s
Maksimalna brzina 2.0 Ma
Leti nadzvucˇno na svim visinama -
Maksimalna visina leta 18500 m
Potrebna duljina uzletno-sletne staze 650 m
Borbeni radius 800 km
Maksimalno dopusˇteno opterec´enje +9/-3
Maksimalna sila potiska motora 80.5 kN
3 Koeficijent otpora zrako-
plova
Otpor zrakoplova se sastoji od dva dijela, nultog i induciranog otpora. Koeficijent
otpora definiran je kao:
CD = CD0 +KC
2
L. (3.1)
Nulti otpor letjelice, CD0, funkcija je Machova broja i jednak zbroju je otpora dijelova
letjelice: krila, trupa, vertikalnog i horizontalnog repa. Nulti otpor svakog dijela letjelice
mozˇe se podjeliti na: otpor trenja, otpor dna i valni otpor. Koeficijent induciranog
otpora, K, takoder je funkcija Machova broja. Postupak proracˇuna provodi se prema
[1] i [3].
3.1. Otpor u subsonici
Valni otpor u subsonici posljedica je rasporeda tlaka na povrsˇini zrakoplova, prema
d’Alambertovom principu, zasnovanom na neviskoznom opstrujavanju, jednak je nuli.
Iako je poznato da realni uvjeti opstrujavanja ne prate taj princip, mjerenja su pokazala
da ga je opravdano zanemariti.
Otpor dna posljedica je podtlaka iza svakog dijela letjelice. Posˇto je povrsˇina dna
ovoga zrakoplova zanemariva, zato sˇto nema naoruzˇanja, nosacˇa naoruzˇanja, vanjskih
spremnika goriva, opremljen je mlaznim motorom, a kabina mu je dobro uklopljena u
oblik trupa, otpor dna je takoder zanemariv.
Za proracˇun otpora trenja potrebno je odrediti Reynoldsov broj, koji definira vrstu
granicˇnog sloja na promatranom dijelu zrakoplova. Ako je Reynoldsov broj, definiran
za duljinu opstrujavanja, manji od 105 dolazi do formiranja laminarnog grancˇnog sloja,
10
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a za slucˇaj da je vec´i od 106 dolazi do formiranja turbulentnog granicˇnog sloja, dok se u
protivnom radi o laminarno - turbulentnom granicˇnom sloju. Za proracˇun koeficijenta
trenja cft u ravninskom strujanju za laminarni granicˇni sloj koristiti se formulom:
cf =
1.3√
Re
. (3.2)
Schilichtingova formula:
cf =
1.3√
Re
√
l¯t +
3.91
(lnRe)2.58
(1− l¯t0.8), (3.3)
daje dovoljno dobre rezultate za laminarno - turbulentni granicˇni sloj, dok se slucˇaju
laminarnog strujanja koristi pojednostavljena Schlichtingova formula:
cf =
3.91
(lnRe)2.58
. (3.4)
Nakon toga potrebno je odrediti koeficijent oblika FF posˇto dijelovi zrakoplova nisu
ravne povrsˇine, sˇto mijenja raspored tlaka, a koeficijent trenja je ovisan o rasporedu
tlaka. Osim koeficijenta oblika odreduje se i koeficijent prelaska iz dvodimenzional-
nog u trodimenzionalno strujanje, FS, te uzeti u obzir utjecaj stlacˇivosti FMa. Zatim
se odreduje koeficijent otpora promatranog dijela zrakoplova u odnosu na referentnu
povrsˇinu Sref .
Otpor se racˇuna za brzinu pri kojoj dolazi do sloma uzgona Vstall = 185km/h, jer
je to najmanja brzina kojom zrakoplov mozˇe letjeti, gdje je, zbog utjecaja stlacˇivosti,
iznos koeficijenta otpora najvec´i za cijelo podrucˇje subsonike. Zbog pojednostavljenja
se taj iznos prihvac´a kao konstantna vrijednost koeficijenta otpora u cijelom podrucˇju
subsonike. Kinematska viskoznost zraka iznosi ν = 1.46 · 10−5 m2/s .
3.1.1. Krilo
Reynoldsov broj na krilu zrakoplova za promatrani slucˇaj iznosi:
Re =
V cA
ν
= 1.47 · 107.
Obzirom da je Reynoldsov broj vec´i od 106, granicˇni sloj koji se formira na krilu je
turbulentan, pa se koeficijent trenja cf u ravninskom strujanju izracˇunava koristec´i se
formulom (3.4):
cf =
3.91
(lnRe)2.58
= 0.0028 .
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Koeficijent korekcije zbog relativne debljine iznosi:
FF = (1 +
0.6t¯
x¯t
+ 100t¯4) = 1.0603 .
Koeficijent prijelaza iz dvodimenzionalnog u trodimenzionalno strujanje iznosi:
FS = (cos Λt)
0.28 = 0.9404 .
Za male vrijednosti Machova broja, kao sˇto je ovdije slucˇaj, nije potrebna korekcija za
stlacˇivost, FMa = 1. Slijedi da je koeficijent otpora profila jednak:
cd = 2FFFMacf = 0.0060 .
Konacˇno dobivamo koeficijent otpora krila za referentnu povrsˇinu Sref = 30.03 m
2:
(CDf )W =
SW
Sref
cdFs = 0.0036 .
3.1.2. Trup
Reynoldsov broj odredujemo za duljinu tijela:
Re =
V lB
ν
= 4.69 · 107.
Obzirom da je Reynoldsov broj vec´i od 106 granicˇni sloj koji se formira na trupu je
turbulentan pa koeficijent trenja iznosi:
cf =
3.91
(lnRe)2.58
= 0.0024 .
Za trup s dobro oblikovanim kabinim koeficijenti korekcije iznose:
FF · FS = 1 + 60
f 3
+
f
400
= 1.4379 ,
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gdje je f vitkost tijela, koju odredujemo za stvarnu duljinu tijela i ekvivalentni promjer
tijela, f = lB
de
. Proracˇunatu vrijednost treba uvec´ati za 30% zbog cˇetvtrastog oblika
srediˇsnjeg dijela trupa i dobre uklopljenosti kabine zrakoplova. Utjecaj stlacˇivosti je
zanemariv, pa je FMa = 1. Uvrsˇtavanjem dobivenih rezultata racˇunamo koeficijent
otpora trupa uslijed trenja:
(CDf )B =
SB
Sref
· 1.3 · FFFSFMacf = 0.0067 .
Dodatni otpor javlja se kod usisnika motora, zbog dvostrukog klinastog odvajacˇa granicˇnog
sloja, a proracˇunava se prema [4]. Potrebne velicˇine su odredene pomoc´u 3D modela zra-
koplova, visina dD = 1.1 m, duljina lD = 2.14 m te povrsˇina oba odvajacˇa SD = 1.24 m
2.
Re =
V lD
ν
= 7.53 · 106
Obzirom da je Reynoldsov broj vec´i od 106 granicˇni sloj koji se formira u odvajacˇu je
turbulentan:
cf =
3.91
(lnRe)2.58
= 0.0031 .
Koeficijent korekcije zbog oblika iznosi:
FF = 1 +
dD
lD
= 1.5140 .
Utjecaj stlacˇivosti se zanemaruje, FMa = 1, pa slijedi da je koeficijent otpora uslijed
trenja u odvajacˇu jednak:
(CDf )D =
SD
Sref
FFFMacf = 0.0002 .
Na poslijetku dobivamo ukupni otpor trupa zrakoplova:
(CDf )BD = (CDf )B + (CDf )D = 0.0069 .
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3.1.3. Kanard
Reynoldsov broj na kanardima iznosi:
Re =
V cA
ν
= 4.96 · 106.
Obzirom da je Reynoldsov broj vec´i od 106 granicˇni sloj koji se formira na krilu je
turbulentan, prema (3.4) slijedi:
cf =
3.91
(lnRe)2.58
= 0.0034 .
Koeficijent korekcije zbog relativne debljine kanarda:
FF = (1 +
0.6t¯
x¯t
+ 100t¯4) = 1.0603 .
Koeficijent prijelaza iz dvodimenzionalnog u trodimenzionalno strujanje:
FS = (cos Λt)
0.28 = 0.8876 .
Za male vrijednosti Machova broja, kao sˇto je ovdije slucˇaj, nije potrebna korekcija za
stlacˇivost, FMa = 1. Slijedi da je koeficijent otpora profila jednak:
cd = 2FFFMacf = 0.0072 .
Konacˇno dobivamo koeficijent otpora krila za referentnu povrsˇinu Sref = 30.03 m
2:
(CDf )C =
SC
Sref
cdFs = 0.0006 .
3.1.4. Vertikalni rep
Reynoldsov broj iznosi:
Re =
V cA
ν
= 7.87 · 106.
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Obzirom da je Reynoldsov broj vec´i od 106 granicˇni sloj koji se formira na krilu je
turbulentan:
cf =
3.91
(lnRe)2.58
= 0.0031 .
Koeficijent korekcije zbog relativne debljine:
FF = (1 +
0.6t¯
x¯t
+ 100t¯4) = 1.1663 .
Koeficijent prijelaza iz dvodimenzionalnog u trodimenzionalno strujanje:
FS = (cos Λt)
0.28 = 0.9492 .
Za male vrijednosti Machova broja, kao sˇto je ovdije slucˇaj, nije potrebna korekcija za
stlacˇivost, FMa = 1. Slijedi da je koeficijent otpora profila jednak:
cd = 2FFFMacf = 0.0073 .
Konacˇno dobivamo koeficijent otpora krila za referentnu povrsˇinu Sref = 30.11 m
2:
(CDf )V =
SV
Sref
cdFs = 0.0009 .
3.1.5. Zakoplov
Ukupni koeficijent otpora zrakoplova u subsonici jednak je zbroju koeficijenata ot-
pora komponenti zrakoplova. Posˇto je u ovoj analizi promatrana cˇista konfiguracija, bez
dodatnih usisnika, antena, raznih dodatnih krilaca i drugih detalja, procjenjeno je da
konacˇan rezultat treba uvec´ati za 8%.
CD0 = 1.08[(CDf )W + (CDf )BD + (CDf )C + (CDf )V ] = 0.0130 .
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3.2. Otpor u supersonici
Procjena koeficijenta otpora zrakoplova u supersonicˇnom podrucˇju vrsˇi se pomoc´u
teorije tankog tijela prema [3]. Sastoji se od otpora trenja, koji je jednak kao i u
subsonici, i valnog otpora. Valni otpor zrakoplova u supersonicˇnom podrucˇju ovisi samo
o promjeni velicˇine povrsˇine poprecˇnog presjeka zrakoplova S(x) okomito na brzinu
opstrujavanja. Teorijiom tankog tijela je dokazano da za zadani volumen W i duljinu
tijela l, postoji tijelo koje c´e imati najmanji moguc´i valni otpor, ono se naziva Sears-
Haackovo tijelo.
Volumen zrakoplova odreden je pomoc´u 3D modela W = 20.127 m3. Slijedi da su
koeficijent A2 i Smax jednaki:
A2 = −16W
pil3
= −0.0366 ,
Smax = − l
2A2
3
= 2.4261 m2.
Koeficijent valnog otpora Sears Haackova tijela iznosi:
CDW (SH) = − 128W
2
pil4Smax
= 0.1725 .
Koeficijent otpora zrakoplova uslijed valnog otpora se definira pri Ma=1.2:
CDW (1.2) =
EWDCDW (SH)
Sref
= 0.0115 ,
gdje je EWD, koeficijent koji opisuje koliko dobro realni oblik zrakoplova, prati oblik
Sears-Haackova tijela (vrijednost za borbene zrakoplove se krec´u izmedu 1.2 i 2). Pomoc´u
3D modela zrakoplova, izmjerena je promjena poprecˇnog presjeka u smjeru optjecanja i
procjenjeno EWD = 2. Slika 3.1 prikazuje promjenu povrsˇine poprecˇnog presjeka zrako-
plova, dok zelena linija prikazuje oblik Sears-Haackova tijela.
S promjenom Machova broja iznad Ma = 1.2, valni otpor zrakoplova se smanjuje po
zakonu:
CDW (Ma) = CDW (1.2)[1− 0.386(Ma− 1.2)0.57 − (1− 0.709Λ0.77LE )] .
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Slika 3.1: Promjena povrsˇine poprecˇnog presjeka - LZ-39
3.3. Otpor u transonici
Kada se na letjelici pojavi prvi lokalni Machov broj koji je dostigao supersonicˇnu
vrijednost, Machov broj letjelice nazivamo kriticˇni Machov broj, Macr. Tu vrijednost
nije lako odrediti, zato se definira tocˇka MaDD u kojoj je CD0 porastao za 0.002 . S
povec´anjem Machova broja letjelice, prvi lokalni Machov broj jednak jedinici mozˇe se
dogoditi na krilu ili na trupu zrakoplova. Za promatrani slucˇaj zrakoplova, prema [1],
ocˇita se MaDD = 0.94, cˇiji je iznos manji na trupu nego na krilu. Prema istom izvoru
definiranje su slijedec´e tocˇke, odnosno, iznosi valnog otpora letjelice u porucˇju transo-
nike:
CDW (MaDD − 0.08) = 0 ,
CDW (MaDD) = 0.0020 ,
CDW (1.00) =
CDW (1.2)
2
= 0.0057 ,
CDW (1.05) = CDW (1.2) = 0.0115 ,
CDW (1.2) = 0.0115 .
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3.4. Ukupni otpor
Poslijednji korak u postupku procjene koeficijenta nultog otpora zrakoplova je spa-
janje dobivenih vrijednosti u matematicˇku funkciju. Vrijednost CD0 u podrucˇju do
Macr je konstantna, u podrucˇju iznad Ma = 1.2 jednaka zbroju otopra trenja, koje je
konstantan u cijelom rasponu Machovih brojeva, i funkcije CDW (Ma), dok u podrucˇju
transonike imamo vrijednosti CDW za definirane Machove brojeve.
Otpor u transonici je takoder jednak zbroju otpora trenja i valnog otpora, pa preos-
taje odrediti funnkciju koja prolazi kroz zadane tocˇke tako da bude tangentna na funkcije
otpora u subsonici odnoso supersonici. Slika 3.2 prikazuje rjesˇenje dobiveno uz pomoc´
programskog paketa Matlab, crvenom bojom su oznacˇene tocˇke procjene prethodnim
proracˇunom.
0 0.2 0.4 0.6 0.8 1 1.2 1.4 1.6 1.8 2
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0
Slika 3.2: Nulti otpor - LZ-39
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3.5. Inducirani otpor
U subsonici, kada postoji sila uzgona, zrak prelazi oko prednjeg ruba krila s donje
strane na gornju zbog razlike tlaka. To opstrujavanje uzrokuje silu u pravcu gibanja, jer
stvara podrucˇje podtlaka oko prednjeg ruba krila. Ta sila sisanja smanjuje prirast aksi-
jalne sile zbog promjene tlaka po povrsˇini krila uslijed napadnog kuta. Rezultanta tih
dviju sila je inducirani otpor, procjenjuje se prema Glauertovoj teoriji pomoc´u Oswaldo-
vog koeficijenta.Za zrakoplov s trapeznim strelastim krilom Oswaldov koeficijent iznosi:
e = 4.61(1− 0.045AR0.68)(cosΛLE)0.15 − 3.1 = 0.8553 .
Koeficijent uzgona krila uslijed napadnog kuta:
CLα =
piAR(e− eS)
1− eS = 2.7349 ,
gdje je S = 0.9, koeficijent usisavanja napadnog ruba krila. Koeficijent induciranog
otpora za 100% usisavanja napadnog ruba:
K100 =
1
epiAR
= 0.1588 .
Koeficijent induciranog otpora za 0% usisavanja napadnog ruba:
K0 =
1
CLα
= 0.3656 .
Konacˇno dozvucˇni koeficijent K induciranog otpora za promatrani slucˇaj 90% usisavanja
napadnog ruba krila:
K = SK100 + (1− S)K0 = 0.1795 ,
koji vrijedi za subsoniku do brzine MaDD.
Za supersoniku od vrijednosti:
Ma =
1
cosΛLE
= 1.589 ,
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koeficijent induciranog otpora poprima vrijednost K0.
Preostaje jedino spojiti funkciju izmedu tocˇaka MaDD i Ma = 1.589 . Slika 3.3 prikazuje
konacˇno rijesˇenje.
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Slika 3.3: Koeficijent induciranog otpora - LZ-39
4 Pogon
JAS 39 Gripen opremljen je turbo-mlaznim motorom s naknadnim izgaranjem Volvo
RM12, izvedenicom motora F404-GE-400 americˇke tvrtke General Electric. Za potrebe
ovoga rada zamiˇsljen je motor MM-391, nalik na Volvo RM12.
Slika 4.1: Volvo RM12
4.1. General Electric F404-GE-400
F404 je serija turbo-mlaznih motora razvijenih sredinom 70-ih godina prosˇloga sto-
ljec´a s naglaskom na visoke performanse i pouzdanost. Primjenjuje se u sˇirokom rasponu
borbenih zrakoplova najrazlicˇitijih namjena sˇirom svijeta, gdje je sakupio viˇse od 8 mi-
lijuna radnih sati.
1Mlazni motor 39
21
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Model F404-GE-400, izvorno razvijen za F/A-18, postao je jedan od najboljih i
najrasˇirenijih motora svoga vremena. Suvremeni materijali, jednostavna dijagnostika,
dobro pozicionirani servisni otvori i modularna konstrukcija osiguravaju mu dugacˇak
zˇivotni vijek i niske operativne trosˇkove. Modularna konstrukcija, koja se satoji od
sˇest komponenti, olaksˇava izmjenu osˇtec´enih djelova i skrac´uje servisno vrijeme, sˇto se
najbolje ocˇituje na nosacˇima zrakoplova. Vizualni pregled unutrasˇnjih dijelova vrsˇi se
kroz 13 otvora, a posebna testiranja i podesˇavanja nisu potrebna cˇak ni nakon popravka
jezgre motora. Sve komponente su u potpunosti prilagodene eksploataciji u morskom
okoliˇsu.
Piloti cijene njegov brzu promjenu broja okretaja prilikom ubrzavanja i usporavanja
te gladak prijelaz na naknadno izgaranje. U primjeni se nalazi od 1981. godine u bor-
benim zrakoplovima F/A-18 i F-5G, te eksperimentalnim zrakoplovima X-29 i X-31A.
Konstrukcija F404-GE-400:
• 3-stupanjski ventilator
• 7-stupanjski kompresor
• prstenasta komora izgaranja
• 1-stupanjska visokotlacˇna turbina hladena zrakom
• 1-stupanjska niskotlacˇna turbina hladena zrakom
• komora za naknadno izgaranje
• konvergentno-divergentna ispusˇna mlaznica
• upravljacˇka jedinica: hidromehanicˇka i elektricˇna
• sistem podmazivanja
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4.2. Volvo RM12
RM12 je razvijen suradnjom kompanija General Electric Aircraft Engines i Volvo
Aero Corporation kako bi pogonio JAS 39 Gripen. Originalni F404-GE-400 je dozˇivio
nekoliko promjena kako bi se prilagodio eksploataciji na jednomotornom zrakoplovu.
Primarni zadatak je bio dodati redundantnost u sustav, ojacˇati lopatice ventilatora
kako bi mogle podnjeti udar ptice mase 0.5kg, povec´an je protok zraka, a turbina je
izradena od kvalitetnijih materijala kao bi omoguc´ila viˇse temperature izgaranja, cˇak za
105◦C. Motor je opremljen digitalnim nadzorom radnih parametara motora (FADEC) s
hidromehanicˇkim pomoc´nim sustavom i pomoc´nim sustavom paljenja. RM12 se mozˇe
pohvaliti brzim odgovorom na komandu potiska, neogranicˇenim brojem radnih ciklusa,
glatkim prijelaskom u rezˇim naknadnog izgaranja i visokom pouzdanosˇc´u.
Tablica 4.1: Usporedba: F404-400 i RM12
F404-400 RM12
Masa [kg] 991 1055
Duljina [m] 3.91 3.91
Maksimalni promjer [m] 0.89 0.89
Promjer usisnika [m] 0.79 0.79
Kompresijki omjer [-] 0.34 0.31
Ukupni omjer [-] 25 27
Protok zraka [kg/s] 64.2 69
Maksimalna temperatura na ulasku u turbinu [K] 1621 1726
Sila potiska [kN] 48 54
Sila potiska uz naknadnio izgaranje [kN] 71.2 80.5
General Electric Aircraft Engines je zadrzˇao prava na baznu konstrukciju F404,
sˇvedskoj kompaniji isporucˇuje 60% dijelova, dok Volvo Aero ne samo da proizvodi 40%
dijelova vec´ i sam isporucˇuje dijelove za sve ostale motore serije F404 s udjelom od 20%.
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4.3. Karakteristika motora
Maksimalna sila potiska MM-39 na razini mora iznosi 54 kN, dok s naknadnim izga-
ranjem iznosi 80.5 kN. U nedostatku bilo kakvih dodatnih podataka o performansama
turbo-mlaznog motora RM12, iskoriˇsten je njemu vrlo slicˇan F404-GE-400. Prema [5],
maksimalna sila potiska na razini mora mu iznosi 71.2 kN, potpuna karakteristika pri-
kazana je slikom 4.2.
Slika 4.2: Izmjerena karakteristika F404-GE-400 (anglosaksonske jedinice)
Koristec´i programski paket Matlab, ocˇitani su Machovi brojevi i pripadajuc´e sile poti-
ska za odgovarajuc´e visine, kruzˇic´i na slici 4.2. Pomoc´u funkcije sftool kroz ocˇitane tocˇke
aproksimirana je povrsˇina koje je definirana polinomima 5. reda po x i y-koordinati.
Dobivena povrsˇina prikazana je na slici 4.3. Bijele tocˇke, na istoj slici, prikazuju koliko
dobro aproksimirana povrsˇina prati ocˇitane vrijednosti.
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Slika 4.3: 3D prikaz sile potiska - F404-GE-400
Na poslijetku, matematicˇki model karakterisitke motora MM-39, sile potiska u ovis-
nosti o brzini i visini, dobiven je linearnim skaliranjem pethodno dobivenog modela
na zˇeljenu maksimalnu silu potiska od 80.5 kN. Konacˇna karakteristika prikazana je
slikom 4.4.
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Slika 4.4: 3D prikaz sile potiska - MM-39
5 Analiza performansi
Analiza performansi se vrsˇi metodom ukupne energije. Performanse zrakoplova
odredene metodom ukupne energije predstavljaju obuhvatne prformanse letjelice, pored
ovojnice leta i viˇska snage unutar nje, daju i pregled manevarskih moguc´nosti zrakoplova
za zaokret i za penjanje.
Prema [1], koristec´i jednadzˇbe ravnotezˇnog gibanja srediˇsta mase zrakoplova i pri-
mjenom zakona o ocˇuvanju ukupne energije, dobivamo:
W
g
dV
dt
= T −D −W sin γ. (5.1)
Pridruzˇimo li joj jednadzˇbu koja definira brzinu penjanja kao derivaciju visine leta:
dh
dt
= V sin γ, (5.2)
eliminacijom kuta γ dobivamo:
d
dt
(h+
V 2
2g
) =
V T − V D
W
. (5.3)
Uvedimo oznaku:
he = h+
V 2
2g
. (5.4)
Zbroj potencijalne i kineticˇke energije predstavlja ukupnu energiju zrakoplova:
E = mgh+
mV 2
2
= Whe (5.5)
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Specificˇna energija he predstavlja ukupnu energiju zrakoplova svedenu na jedinicu tezˇine
zrakoplova. Ona predstavlja visinu do koje se zrkoplov mozˇe podic´i, polazec´i od stvarne
visine dok u potpunosti ne potrosˇi svoju kineticˇku energiju. Zbog toga se naziva i ener-
getska visina i mjeri se u metrima. Za viˇsak snage sveden na jedinicu tezˇine uvodimo
oznaku:
PS =
V T − V D
W
. (5.6)
Nazivamo je specificˇni viˇsak snage, ima dimenziju brzine [m/s].
Konacˇno se pomoc´u 5.4 i 5.6 mozˇe napisati energetska jednadzˇba u obliku:
dhe
dt
= PS, (5.7)
koja pokazuje da je derivacija specificˇne energije jednaka specificˇnom viˇsku snage.
Jednadzˇba specificˇnog viˇska snage se dobije uvrsˇtanjem sile otpora D u jednadzˇbu 5.6:
PS =
V T
W
− ρS
2W
CD0V
3 − 2n2KW
ρSV
, (5.8)
a da bi izracˇunali brojcˇanu vrijednost, trebamo znati funkcije otpora CD0(Ma) i K(Ma),
te funkciju pogona T (Ma, h), procijenjene u prethodnim poglavljima, takoder je po-
trebno znati i funkcije ρ = ρ(h) i a = a(h). Tako se na desnoj strani energetske
jednadzˇbe pojavljuje funkcija ovisna o Machovu broju Ma, visini h i opterec´enju n.
Potrebno je znati josˇ dvije konstante, masu m i referentnu povrsˇinu Sref zrakoplova. Za
slucˇaj promatranog zrakoplova LZ-39:
m = 8500 kg,
Sref = 30.11 m
2.
Graficˇki prikaz funkcije u ovisnosti o tri varijable, u 2D prostoru, omoguc´en je koriˇstenjem
familija krivulja.
5.1. Opterec´enje
Za relativnu ocjenu performansi borbenih zrakoplova koristi se dijagram na kome su
krivulje opterec´enja n(Ma, h) = const., kada je specificˇni viˇsak snage jednak nuli, koje
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odgovaraju ravnotezˇnom stanju u letu. Iz jednadzˇbe 5.8 za PS = 0, dobivamo:
n =
√
[
V T
W
− ρSV
3
2W
CD0]
ρSV
2KW
.
Slika 5.1 prikazuje dobivene rezultate, gdje je vidljivo da LZ-39 mozˇe razviti opterec´enja
iznad n = 9, sˇto mu je i konstrukcijsko ogranicˇenje.
Ma
H
[ m
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Slika 5.1: Krivulje n(Ma, h) = const. za PS = 0 - LZ-39
Ova analiza pokazuje koliko opterec´enje zrakoplov mozˇe razviti pri danom Machovom
broju i visini. Zbog toga je pogodna za usporedbu performansi viˇse zrakoplova, bolji
zrakoplov je onaj cˇija krivulja konstantnog optrec´enja obuhvac´a krivulju protivnika, ali
takva analiza izlazi van okvira ovoga rada.
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5.2. Ovojnica leta
Obzirom na raspolozˇivu snagu motora na svakoj visini postoji minimalna i maksi-
malna brzina leta zrakoplova. Te velicˇine ogranicˇavaju podrucˇje moguc´ih rezˇima hori-
zontalnog leta. Tako krivulja za PS = 0 ogranicˇava podrucˇije u kome je snaga motora
vec´a ili jednaka potrebnoj snazi kada je n = 1. To podrucˇije nazivamo ovojnica leta
zrakoplova, odnosno podrucˇijem uporabe zrakoplova, i prikazano je na slici 5.2.
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Slika 5.2: Ovojnica leta - LZ-39
Iz dobivene ovojnice je moguc´e ocˇitati da je maksimalna brzina leta LZ-39 malo iznad
2 Macha, da leti nadzvucˇno na svim visinama te da mu maksimalna visina leta iznosi
18200 metara, sˇto je vrlo blizu poznatim podacima o performansama zrakoplova.
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5.3. Penjanje
Moguc´e je prikazati i fmiliju krivulja konstantanog iznosa viˇska snage PS(Ma, h) =
const., gdje sve krivulje familije imaju isto opterec´enje, prema jednadzˇbi 5.8. Slika 5.3
prikazuje specificˇni viˇsak snage za n = 1.
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Slika 5.3: Krivulje PS(Ma, h) = const. za n = 1 - LZ-39
Na istom dijagramu, zelenom bojom, prikazana je i familija krivulja za he = const.,
prema jednadzˇbi 5.4. Kada se jednadzˇba 5.4 uvrsti u jednazˇbu 5.7 dobije se:
d
dt
(h+
V 2
2g
) = PS, (5.9)
iz cˇega se zakljucˇuje da se specificˇni viˇsak snage mozˇe trosˇiti u promjenu visine ili brzine
zrakoplova. Uz pretpostavku da se zrakoplov giba konstantnom brzinom, V = const.,
jednadzˇba 5.9 prelazi u:
dh
dt
= PS ⇒ VV = PS,
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gdje je VV vertikalna brzina zrakoplova. Za slucˇaj da je h = 0, VV se naziva i inicijalna
brzina penjanja.
Za promatrani zrakoplov LZ-39 izracˇunata maksimalna vrijednost specificˇnog viˇska
snage, odnosno inicijalne brzine penjanja, iznosi 235 m/s. Taj iznos nije daleko od 254
m/s, koliko iznosi dostupan podatak o inicijalnoj brzini penjanja ovog zrakoplova.
5.3.1. Minimalno vrijeme penjanja
Iz energetske jednadzˇbe 5.7 dobivamo:
dt =
dhe
PS
.
Vrijeme prelaska iz rezˇima leta h1, Ma1 kome odgovara energetska visina he1, u rezˇim
leta h2, Ma2 kome odgovara energetska visina he2, odredujemo integralom:
t =
∫ he1
he2
1
PS
dhe. (5.10)
Da bi se izracˇunalo ovaj integral, potrebno je znati funkciju PS(he). Kako bi postigli
minimalno vrijeme penjanja, rezˇim leta treba mijenjati tako da vrijednosti funkcije
PS(he) budu maksimalne. U programskom paketu Matlab izradena je rutina koja trazˇi
maksimale vrijednosti PS za svaki he = const., odnosno trazˇi tocˇke u kojima se tangiraju
krivulje konstantnog specificˇnog viˇska snage i konstantne enrgetske visine. Integriranjem
tih rezultata dobije se minimalno vrijeme penjanja zrakoplova od pocˇetne do zavrsˇne
brzine i visine.
Slika 5.4, oznacˇeno crvenom bojom, prikazuje nacˇin na koji bi zrakoplov mjenjao
visinu i brzinu kako bi postigao minimalno vrijeme penjanja od Ma = 0.1 i h = 0 do
10000 m uz uvjet da u supersonici ne smanjuje brzinu. Dobiveni rezultat od 129 s ne
odstupa puno od poznate performanse ovoga zrakoplova koja iznosi 120 s, a konacˇna
brzina mu iznosi 1.62 Ma.
Slika 5.5 prikazuje promjenu brzine i visine kada bi zrakoplov nastavio penjanje do
visine od 14000 m. Za prvi slucˇaj, putanja slijedi crvenu liniju tj. ide tocˇkama 1,2 i
zavrsˇava 3. Ta putanja prelaska se odnosi na uvjet da zrakoplov ne smanjuje brzinu u
supersonici, rezultat je 214 s, a konacˇna brzina iznosi 1.88 Ma. Za drugi slucˇaj, putanja
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prolazi tocˇkama 1,2 i zavrsˇava u 3’. Uvjet za prelazak po ovoj putanji je da konacˇna
brzina bude jednak onoj koju je zrakoplov ostvario na 10000 m, a rezultat iznosi 158 s.
Poznata performansa za ovu zadac´u iznosi 180 s, a posˇto je nepoznato na koju konacˇnu
brzinu se taj podatak odnosi, zakljucˇuje se da su dobiveni dobri rezultati.
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Slika 5.4: Penjanje do 10000 m - LZ-39
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Slika 5.5: Penjanje do 14000 m - LZ-39
6 Zakljucˇak
Cilj zavrsˇnog rada bio je odrediti aerodinamicˇki koeficijent sile otpora i znacˇajke
pogonske sile motora za izracˇun performansi modernog mlaznog lovacˇkog zrakoplova.
Na pocˇetku je usvojena geometrija zamiˇsljenog modernog mlaznog lovacˇkog zrakoplova
LZ-39, nalik na stvarni zrakoplov JAS39C Gripen, te je potom odreden koeficijent oto-
pra cijelog zrakoplova. Prilikom proracˇuna otpora koji se javlja tijekom leta zrakoplova
zasebno su analizirane sve komponente konfiguracije, njihovim zbrajanjem dobiven je
ukupan otpor zrakoplova u subsonici, dok je za supersoniku proracˇunat koeficijent otopra
cijelog zrakoplova. Zrakoplovu LZ-39 dodjeljen je mlazni motor MM-39, cˇija je karak-
teristika, promjena pogonske sile u ovisnosti o brzini i visini leta, napravljena temeljem
dostupne karakteristike slicˇnog motora F404-400.
Nakon toga provedena je analiza performasi zrakoplova LZ-39 metodom ukupne ener-
gije. U analizi opterec´enja odredene su vrijednosti opterec´enja koje zrakoplov mozˇe ra-
zviti. Zatim je odredena je ovojnica leta, te inicijalan brzina penjanja zrakoplova. Na
poslijetku, je odredeno i minimalno vrijeme penjanja do visina leta od 10000 m i 14000
m, koje su odabrane obzirom da za njih postoje stvarni podaci o performansama.
Dobiveni rezultati analiza su bliski stvarnim podacima o performansama zrakopova
JAS39C Gripen, sˇto govori o ispravnosti metoda i proracˇuna kojma su odredene funkcije
koeficijenta otpora i znacˇajke motora.
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